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Saºetak
U ovom radu analizirane su performanse bespilotne letjelice HUSZ Tern. Bespilotna
letjelica HUSZ Tern napravljena je za potrebe natjecanja Air Cargo Challenge, a ujedno
je i pobjednik istoimenog natjecanja u Stuttgartu 2015 godine. U radu najprije se pri-
kazala geometrija letjelice HUST Tern, zatim aerodinami£ki koeﬁcijenti uzgona i otpora
letjelice, analiza pogona letjelice i performanse letjelice za razli£ite uvjete leta koji su
simulirani preko razli£itih masa letjelice i razli£itih iznosa nultog otpora letjelice. Na
kraju je dan zaklju£ak analize, kao i mogu¢e smjernice za daljnji rad.
Klju£ne rije£i: HUSZ Tern, bespilotne letjelice, letjelice, Air Cargo Challenge
xv
Summary
In this paper performances of unmanned aerial vehicle HUSZ Tern were analyzed. Un-
manned aerial vehicle HUSZ Tern was built for the Air Cargo Challenge competition,
and is also the winner of that competition in Stuttgart in 2015. The ﬁnal work will
ﬁrst show the geometry of the aircraft HUSZ Tern, then aerodynamic coeﬃcients lift
and drag of the aircraft, thrust analysis and analysis of drive performances for diﬀerent
ﬂight conditions to be simulated through diﬀerent aircraft masses and various amount of
zero-drag. At the end, the conclusion of analysis was given, as well as possible directions
for future work.
Keywords: HUSZ Tern, unmanned aircraft, aircraft, Air Cargo Challenge
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1 Uvod
Bespilotna letjelica je letjelica ili zrakoplov bez posade, koja se moºe upravljati na da-
ljinu ili letjeti samostalno uporabom unaprijed programiranog plana leta ili pomo¢u
sloºenih autonomnih dinami£kih sustava.
Bespilotne letjelice £esto se koriste u vojne svrhe za izvianje i napad na ciljeve kao
i za brojne civilne zada¢e, kao ²to su vatrogasni zadatci, policijsko pra¢enje ili istraºiva-
nje terena. Jedna od korisnih civilnih zada¢a bespilotnih letjelica jest priprema i obuka
budu¢ih inºenjera zrakoplovstva. U skladu s tim nastala su i brojna studentska natjeca-
nja. Jedno od takvih natjecanja na kojem su sudjelovali studenti zrakoplovstva, ujedno
i £lanovi Hrvatske Udruge Studenata Zrakoplovstva (HUSZ) jest Air Cargo Challenge
(ACC).
Air Cargo Challenge jest zrakoplovno inºenjersko natjecanje koje se odrºava u Europi
svako dvije godine. Glavni cilj jest konstruirati i izgraditi radiom upravljanu letjelicu
koja je sposobna ponijeti maksimalnu mogu¢u masu s obzirom na postavljena ograni-
£enja i pravila natjecanja, koja se mijenjaju u svakom natjecateljskom izdanju. Bodovi
koje osvajaju timovi nisu samo rezultat leta£kog djela natjecanja, ve¢ i tehni£ke kvalitete
cijelog projekta koja se ocjenjuje kroz tehni£ka izvje²¢a i crteºe kao i usmenu prezenta-
ciju cijelog projekta. Hrvatska Udruga Studenata Zrakoplova kojoj je jedan od ciljeva
sudjelovanje na takvim natjecanjima, ve¢ se vi²e puta pojavila na takvim natjecanjima.
Na posljednjem natjecanju koje se odrºalo 2015 godine u Stuttgartu (Njema£koj) HUSZ
pojavila se sa svojim projektom pod nazivom HUSZ Tern. Na tom natjecanju projekt
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HUSZ Tern sa istoimenom letjelicom osvojio je prvo mjesto!
Bespilotna letjelica HUSZ Tern je napravljena isklju£ivo u svrhu natjecanja. Kako je
ve¢ spomenuto, uz zadana ograni£enja i pravila natjecanja glavna zada¢a jest bilo na-
praviti letjelicu koja je sposobna ponijeti ²to ve¢u mogu¢u masu. Iz tog razloga letjelica
HUSZ Tern je projektirana isklju£ivo za polijetanje, jer je polijetanje s obzirom na cilj
i ograni£enja natjecanja najkriti£nija faza leta cijelog natjecanja.
Zadatak zavr²nog rada jest analiza letjelice HUSZ Tern u drugim fazama i uvjetima
leta. Analiza tih performansi podijeljena je u nekoliko poglavlja.
Na samom po£etku napraviti ¢e se geometrijska analiza to jest prikazati ¢e se geometrija
letjelice HUSZ Tern, kao i uvedena geometrijska pojednostavljenja.
Nakon geometrijske analize slijedi aerodinami£ka analiza letjelice gdje ¢e se prikazati
glavni aerodinami£ki koeﬁcijenti uzgona i otpora letjelice.
Nakon toga slijedi analiza pogona letjelice. Analiza pogona je eksperimentalnog ka-
raktera, te u samoj analizi zanemarena je ovisnost sile potiska o gusto¢i zraka zbog
nedovoljno informacija, kao i nemogu¢nosti eksperimentalnog ispitivanja te ovisnosti.
Ono ²to jo² preostaje jest analiza performansi letjelice HUSZ Tern u razli£itim uvjetima
i fazama leta. U toj analizi prikazati ¢e se i utjecaj nultog uzgona letjelice na perfor-
manse letjelice kao i utjecaj razli£itih masa letjelice na performanse letjelice. Najprije
¢e se prikazati ovojnica letjelice. Zatim ¢e se prikazati omjer potrebnog i raspoloºivog
potiska letjelice za razli£ite mase letjelice, zatim letjelica u horizontalnom letu, u hori-
zontalnom zaokretu, penjanju itd.
U nastavku poglavlja prikazan je model letjelice HUSZ Tern s pogledom iz izometrije
Slika 1.1, kao i vi²e slika stvarne letjelice HUSZ Tern.
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Slika 1.1: Letjelica Husz Tern (slika modela letjelice u izometriji)
Slika 1.2: HUSZ Tern u zaokretu (Air Cargo Challenge 2015)
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Slika 1.3: HUSZ Tern u horizontalnom letu (Air Cargo Challenge 2015)
Slika 1.4: HUSZ Tern u horizontalnom letu bo£ni pogled (Air Cargo Challenge 2015)
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Slika 1.5: HUSZ Tern u o²trom zaokretu (Air Cargo Challenge 2015)
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Slika 1.6: HUSZ Tern u zaokretu (Air Cargo Challenge 2015)
Slika 1.7: HUSZ Tern u letu (Air Cargo Challenge 2015)
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Slika 1.8: HUSZ Tern slijetanje nakon pobjedni£kog leta (Air Cargo Challenge 2015)
Slika 1.9: HUSZ Tern tik poslije pobjedni£kog leta (Air Cargo Challenge 2015)
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Slika 1.10: HUSZ Tern i tim nakon pobjedni£kog leta (Air Cargo Challenge 2015)
Slika 1.11: HUSZ Tern i tim nakon pobjedni£kog leta (Air Cargo Challenge 2015)
2 Geometrija letjelice
HUSZ Tern
U ovom poglavlju prikazati ¢e se geometrija letjelice HUSZ Tern, i odreena geometrij-
ska pojednostavljenja. Razlog pojednostavljenja geometrije letjelice jest zbog potrebe
lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata otpora i uzgona.
Letjelica HUSZ Tern Slika 1.1 je podijeljena u 6 geometrijskih cjelina. To su geometrija:
• Krila
• Horizontalnog stabilizatora
• Vertikalnog stabilizatora
• Teretne kutije
• Trupa
• Kota£a (osovina zanemarena)
U nastavku poglavlja prikazati ¢e se vaºne karakteristike svih 6 geometrijskih cjelina,
kao i njihova geometrijska pojednostavljenja.
2.1. Geometrija krila HUSZ Tern-a
Krilo letjelice je glavna aerodinami£ka nose¢a povr²ina letjelice na kojoj se stvara sila
uzgona. O konstrukciji i aerodinami£kim osobinama krila ovise i osobine cijele letjelice.
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U ovom poglavlju prikazati ¢e se glavne geometrijske karakteristike i izgled krila letjelice.
Meu najvaºnijim karakteristikama krila letjelice jest proﬁl krila letjelice. Proﬁl krila
letjelice HUSZ Tern jest modiﬁcirani S1223 proﬁl sa zakrilcem s procijepom (engl. slot-
ted ﬂap). Presjek proﬁla prikazan je na Slici 2.1.
Druga vaºna karakteristika krila jest oblik krila. Krilo letjelice HUSZ Tern jest ravno
krilo koje se sastoji od tri segmenta (sredi²njeg i dva vanjska segmenta) podjednake du-
ljine. Vanjski segmenti krila postavljeni su pod kutom dihedrala od 4◦, Slika 2.2. Krilo
letjelice HUSZ Tern prikazano je na Slici 2.3.
Sljede¢a vaºna karakteristika krila su zavr²eci krila ili takozvani wingleti. Letjelica HUSZ
Tern ima posebno oblikovane zavr²etke krila sa svrhom smanjenja induciranog otpora
i pove¢anja eﬁkasne povr²ine krila, a time i sile uzgona. Zavr²eci krila Letjelice HUSZ
Tern su prikazani na Slici 2.4 i Slici 2.5.
Ostale vaºne geometrijske karakteristike krila prikazane su u Tablici 2.1.
Raspon krila sa wingletima bw = 3.173m
Raspon krila bez wingleta b = 2.883m
Korijenska tetiva krila cr = 0.35m
Vr²na tetiva krila ct = 0.35m
Aerodinami£ka tetiva krila cA = 0.35m
Apscisa aerodinami£ke tetive krila xA = 0m
Maksimalna relativna debljina krila t = 0.13
Relativna apscisa maksimalne relativne debljine xt = 0.198
Povr²ina krila S = 1.009m2
Kva²ena povr²ina Swet = 2.3869m2
Suºenje krila λ = 0
Strijela napadnog ruba λLE = 0◦
Vitkost krila A = 8.2371
Postavni kut krila iw = −2◦
Udaljenost tetive krila od vrha propelera l0w = 0.5m
Udaljenost aerodinami£ke tetive krila od vrha propelera lA = 0.5m
Tablica 2.1: Geometrijske karakteristike krila letjelice HUSZ Tern
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Slika 2.1: Presjek modiﬁciranog S1223 proﬁla sa zakrilcem s procjepom
Slika 2.2: Dihedralni kut vanjskog segmenta
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Slika 2.3: Krilo letjelice HUSZ Tern
Slika 2.4: Zavr²etak krila (winglet)
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Slika 2.5: Vanjski segment krila sa zavr²etkom krila (wingletom)
2.1.1. Pojednostavljenja geometrije krila
Zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata otpora i uzgona kao i zbog
bezna£ajnog utjecaja na kona£ni rezultat, u geometriji krila uvode se sljede¢a pojednos-
tavljenja:
• Modiﬁcirani S1223 proﬁl sa zakrilcem s procjepom Slika 2.1 krila letjelice HUSZ
Tern pojednostavljuje se s nemodiﬁciranim S1223 proﬁlom bez zakrilca s procije-
pom, Slika 2.6. Budu¢i da se ne razmatra utjecaj otklona zakrilca s procijepom
na aerodinami£ke koeﬁcijente, a time i na performanse letjelice, uvoenje ovog
pojednostavljenja je opravdano, a time se i pojednostavljuje izra£un potrebnih
aerodinami£kih koeﬁcijenata uzgona i otpora.
• U potpunosti se zanemaruje kut dihedrala od 4◦ Slika 2.2 vanjskih segmenata krila,
i krilo se promatra kao ravno krilo bez kuta dihedrala na vanjskim segmentima jer
ta pretpostavka ne¢e imati utjecaja na aerodinami£ke veli£ine koje se razmatraju
u ovom radu (uzgon i otpor).
• Sloºena geometrija zavr²etka krila (wingleta) aproksimira se jednostavnom tra-
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Slika 2.6: Proﬁl S1223
Korijenska tetiva cr = 0.352m
Vr²na tetiva ct = 0.116m
Poluraspon h = 0.394m
Povr²ina S = 0.092m2
Kva²ena povr²ina Swet = 0.184m2
Tablica 2.2: Svojstva wingleta (pojednostavljene (trapezne) geometrije)
peznom geometrijom, zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata
otpora i uzgona. Slika 2.7 i Slika 2.8. Svojstva trapeza prikazana su u Tablici 2.2.
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Slika 2.7: Pojednostavljena (trapezna) geometrija zavr²etka krila (plavo) i stvarna ge-
ometrija zavr²etka krila (sivo). Dimenzije su u [mm].
Slika 2.8: Vanjski segment krila (bijelo) sa pojednostavljenom (trapeznom) geometrijom
zavr²etka krila (plavo)
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2.2. Geometrija horizontalnog stabilizatora HUSZ Tern-
a
Na Slici 2.9 i Tablici 2.3 prikazani su podaci geometrije horizontalnog stabilizatora.
Proﬁl NACA 0009
Raspon b = 0.8m
Korijenska tetiva cr = 0.2 m
Vr²na tetiva ct = 0.15m
Aerodinami£ka tetiva cA = 0.1762m
Apscisa aerodinami£ke tetive krila xA = 0.0885m
Maksimalna relativna debljina t = 0.09
Relativna apscisa maksimalne relativne debljine xt = 0.3
Povr²ina S = 0.14m2
Kva²ena povr²ina Swet = 0.28m2
Suºenje λ = 0.75
Strijela napadnog ruba λLE = 3.57◦
Vitkost A = 4.5714
Postavni kut horizontalnog stabilizatora ih = −2◦
Udaljenost tetive horizontalnog stabilizatora od vrha propelera l0h = 1.875m
Vertikalna udaljenost horizontalnog stabilizatora od krila hhw = 0.487m
Tablica 2.3: Geometrijske karakteristike horizontalnog stabilizatora
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Slika 2.9: Horizontalni stabilizator. Dimenzije su u [mm].
2.2.1. Pojednostavljenja geometrije horizontalnog stabilizatora
Zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata otpora i uzgona kao i zbog
zanemarivog utjecaja na kona£ni rezultat, geometrija horizontalnog stabilizatora ¢e se
pojednostaviti i zamijeniti pravokutnikom £ija je duºina jednaka rasponu horizontalnog
stabilizatora a ²irina jednaka duljini srednje tetive horizontalnog stabilizatora. Tablica
2.4 .
Raspon b = 0.8m
Tetiva c = 0.175m
Popre£na povr²ina S = 0.14m2
Kva²ena povr²ina Swet = 0.28m2
Vitkost A = 4.5714
Tablica 2.4: Svojstva pojednostavljene (pravokutne) geometrije horizontalnog stabiliza-
tora
2.3. Geometrija vertikalnog stabilizatora HUSZ Tern-
a
Na Slici 2.10 i Tablici 2.5 prikazani su podaci geometrije vertikalnog stabilizatora.
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Proﬁl NACA 0009
Visina h = 0.445m
Korijenska tetiva cr = 0.22m
Vr²na tetiva ct = 0.18m
Aerodinami£ka tetiva cA = 0.2007m
Apscisa aerodinami£ke tetive xA = 0.2383m
Maksimalna relativna debljina t = 0.09
Relativna apscisa maksimalne relativne debljine xt = 0.3
Povr²ina S = 0.089m2
Kva²ena povr²ina Swet = 0.178m2
Suºenje λ = 0.8182
Strijela napadnog ruba λLE = 16.20◦
Vitkost A = 2.2250
Tablica 2.5: Geometrijske karakteristike vertikalnog stabilizatora
Slika 2.10: Vertikalni stabilizator. Dimenzije su u [mm].
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2.3.1. Pojednostavljenja geometrije vertikalnog stabilizatora
Zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata otpora i uzgona kao i zbog
zanemarivog utjecaja na kona£ni rezultat, geometrija vertikalnog stabilizatora ¢e se
pojednostaviti i zamijeniti pravokutnikom £ija je duºina jednaka visini vertikalnog sta-
bilizatora a ²irina jednaka duljini srednje tetive vertikalnog stabilizatora. Tablica 2.6 .
Raspon b = 0.445m
Tetiva c = 0.2m
Popre£na povr²ina S = 0.089m2
Kva²ena povr²ina Swet = 0.178m2
Vitkost A = 2.2250
Tablica 2.6: Svojstva pojednostavljene (pravokutne) geometrije vertikalnog stabilizatora
2.4. Geometrija teretne kutije HUSZ Tern-a
Prema pravilniku ACC natjecanja svaka letjelica mora imati teretnu kutiju. U teretnu
kutiju utovara se korisni teret, to jest utezi koji predstavljaju teret a koriste se za
bodovanje leta£kog dijela natjecanja. Izgled i geometrijske karakteristike teretne kutije
prikazani su na sljede¢im slikama, i u Tablici 2.7
Duºina l = 0.4875m
Visina h = 0.1875m
irina w = 0.085m
Tablica 2.7: Geometrijske karakteristike teretne kutije
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Slika 2.11: Teretna kutija
Slika 2.12: Teretna kutija, bo£ni pogled. Dimenzije su u [mm].
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Slika 2.13: Teretna kutija, tlocrt. Dimenzije su u [mm].
2.4.1. Pojednostavljenja geometrije teretne kutije
Zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata otpora i uzgona kao i zbog
zanemarivog utjecaja na kona£ni rezultat, geometrija teretne kutije ¢e se pojednostaviti
i zamijeniti pravokutnikom £ija je duºina jednaka duºini teretne kutije a ²irina jednaka
visini teretne kutije plus pola ²irine teretne kutije. Tablica 2.8
Duºina l = 0.4875m
Visina h = 0.23m
Popre£na povr²ina S = 0.11m2
Kva²ena povr²ina Swet = 0.22m2
Tablica 2.8: Svojstva pojednostavljene (pravokutne) geometrije teretne kutije
2.5. Geometrija trupa HUSZ Tern-a
Trup letjelice je glavni nosivi dio letjelice, koji povezuje sve ostale dijelove letjelice
(poput krila, repa, itd.) u jednu cjelinu. U ovom poglavlju prikazati ¢e se glavne
geometrijske karakteristike trupa letjelice, kao i pojednostavljenja u geometriji trupa
radi lak²eg izra£una potrebnih podataka.
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Slika 2.14: Trup letjelice
Slika 2.15: Trup letjelice, bo£ni pogled. Dimenzije su u [mm].
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Slika 2.16: Popre£ni presjek trupa letjelice
2.5.1. Pojednostavljenja geometrije trupa
Zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata otpora i uzgona kao i zbog
zanemarivog utjecaja na kona£ni rezultat, u geometriji trupa uvode se sljede¢a pojed-
nostavljenja:
• U potpunosti se zanemaruje motor sa propelerom
• Popre£ni presjek trupa zamjenjuje se kruºnim popre£nim presjekom promjera jed-
nakog visini trupa (za svaki segment trupa)
• Zadnji segment trupa duºine 254 mm aproksimira se sa cijevi jednake duºine i
kruºnog popre£nog presjeka promjera 20 mm. Slika 2.15
• Cijeli trup aproksimira se sa cijevi jednake duºine i kruºnog popre£nog presjeka
promjera ekvivalentnog promjerima svih segmenata cijevi
Prema spomenutim pretpostavkama i prema Slika 2.15, ekvivalentni promjer trupa dekvb
jednak je:
dekvb =
1
1000
·
(
50
1853
· 35 + 60
2
+
346
1853
· 60 + 358
1853
· 60 + 30
2
+
845
1853
· 30 + 20
2
+
254
1853
· 20
)
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dekvb = 0.035m (2.1)
Scrossb =
d2ekvb · pi
4
= 9.62 · 10−4m2
Swetb = dekvb · pi · lb = 0.2078m2
2.6. Geometrija kota£a HUSZ Tern-a
Letjelica HUSZ Tern ima tri kota£a jednostavne geometrije, prikazane na Slici 2.17 i
Slici 2.18. Podaci sa slika iskori²teni su za procjenu otpora.
Podvozje letjelice HUSZ Tern £ine osovina spojena direktno na teretnu kutiju i tri kota£a
letjelice spojena na osovinu. Zbog zanemarivo malih dimenzija osovine njen utjecaj se
u potpunosti zanemaruje.
Slika 2.17: Prikaz kota£a u izometriji
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Slika 2.18: Prikaz kota£a u bo£nom pogledu. Dimenzije su u [mm].
2.7. Letjelica HUSZ Tern
Masa letjelice HUSZ Tern iznosi: m=3.4 kg.
Referentna povr²ina letjelice ra£una se prema:
Sref =
(cr + ct)
2
· b = 1.009m2 (2.2)
gdje je:
• cr korijenska tetiva krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
• ct vr²na tetiva krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
• b raspon krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
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Slika 2.19: Letjelica Husz Tern (pogled letjelice u izometriji)
Slika 2.20: Letjelica HUSZ Tern (pogled letjelice sprijeda)
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Slika 2.21: Letjelica HUSZ Tern (bo£ni pogled letjelice)
Slika 2.22: Letjelica HUSZ Tern u letu
3 Aerodinamika
U ovom poglavlju prikazti ¢e se izra£un najbitnijih aerodinami£kih koeﬁcijenata uzgona
i otpora letjelice.
3.1. Otpor
Otpor letjelice ima dva dijela. Prvi dio otpora jest otpor letjelice kada ne postoji sila
uzgona letjelice. Ozna£ava se sa CD0 i naziva se nulti otpor. Drugi dio otpora jest indu-
cirani otpor koji je posljedica postojanja sile uzgona. Ozna£ava se sa CDi.
Nulti otpor letjelice jest zbroj nultog otpora svakog dijela letjelice. Imaju¢i na umu
geometrijsku podjelu letjelice prema poglavlju (geometrije), nulti otpor letjelice HUSZ
Tern moºemo podijeliti na:
• Nulti otpor krila
• Nulti otpor horizontalnog stabilizatora
• Nulti otpor vertikalnog stabilizatora
• Nulti otpor teretne kutije
• Nulti otpor trupa
• Nulti otpor kota£a
28
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Osim navedenih komponenti otpora, za vrijeme polijetanja i slijetanja postoje jo² i
dodatni otpori otklona zakrilca. Spomenuti dodatni otpori nisu tema ovog rada i u
potpunosti ¢e se zanemariti.
Nulti otpor svakog djela letjelice (ili cijele letjelice) s obzirom na uzrok nastajanja moºe
se podijeliti na tri djela, a ukupni otpor svakog djela letjelice (ili cijele letjelice) jednak
je zbroju sva tri djela nultog otpora. Ta tri djela nultog otpora letjelice su:
• Otpor trenja, izraºen preko koeﬁcijenta otpora trenja CDf jest aerodinami£ki
koeﬁcijent onog dijela otpora koji je nastao zbog trenja zraka po povr²ini samo
jednog djela letjelice ili cijele letjelice, ovisno o tome ²to nas zanima
• Valni otpor, izraºen preko koeﬁcijenta valnog otpora CDw jest aerodinami£ki
koeﬁcijent rezultante sile u pravcu aerodinami£ke brzine od elementarnih sila tlaka
okomitih na samo jedan dio letjelice ili sila tlaka okomitih na cijelu letjelicu, ovisno
o tome ²to nas zanima
• Otpor dna, izraºen preko koeﬁcijenta otpora dna CDb jest aerodinami£ki ko-
eﬁcijent otpora dna zbog podtlaka koji nastaje iza dijelova letjelice
Zbog jako malih brzina leta i aerodinami£ki oblikovanih dijelova letjelice valni otpor i
otpor dna se u potpunosti zanemaruju. A to zna£i da ¢e se za nulti otpor letjelice uzeti
samo onaj dio nultog opora koji je posljedica trenja zraka po povr²ini letjelice.
U nastavku poglavlja prikazati ¢e se nulti otpor svakog djela letjelice prema ve¢ spome-
nutoj podjeli nultog otpora letjelice, kao i ukupni nulti otpor letjelice.
3.1.1. Nulti otpor krila
Izra£un nultog otpora krila raen je prema [1] .
Prema navedenoj literaturi izra£un se izvodi na sljede¢i na£in i prema sljede¢im izrazima.
Potrebno je odrediti koeﬁcijent trenja strujanja cf . Taj koeﬁcijent ovisi o Reynolds-
ovom broju koji se ra£una prema:
Re =
ρ · V · c
µ
(3.1)
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gdje su:
• ρ gusto¢a zraka u [ kg
m3
]
• V brzina strujanja u [m
s
]
• c duºina tetive krila u [m]
• µ dinami£ka viskoznost zraka u [Pa · s]
U toj literaturi granice za reºime laminarnog, prijelaznog i turbulentnog strujanja su:
• Za Re < 3.5 · 105 reºim strujanja je laminaran
• Za 3.5 · 105 < Re < 106 reºim strujanja je prijelazni reºim strujanja (²to zna£i
laminarno strujanje do to£ke tranzicije ( to jest to£ke prijelaza iz laminarnog u
turbulentno strujanje) i turbulentno strujanje nakon to£ke tranzicije)
• Za Re > 106 reºim strujanja je turbulentno strujanje
Za proﬁl brzine u grani£nom sloju za laminarno dvodimenzionalno opstrujavanje ravne
povr²ine usvaja se zakon tre¢eg stupnja, te izraz za koeﬁcijent trenja jest:
cfl =
1.3√
Re
(3.2)
Ako je pak strujanje turbulentno onda se koeﬁcijent trenja ra£una prema Schlichtingovoj
formuli:
cft =
3.91
(lnRe)2.58
(3.3)
Za reºim prijelaznog strujanja koeﬁcijent trenja ra£una se prema kombinacijom gore
spomenutih Izraza 3.2 i Izraza 3.3, prema sljede¢em izrazu:
cf =
1.3√
Re
·
√
lt +
3.91
(lnRe)2.58
(
1− lt0.8
)
(3.4)
gdje je:
• lt to£ka tranzicije to jest to£ka prijelaza laminarnog u turbulentno strujanje izra-
ºena relativno u odnosu na duljinu aerodinami£ke tetive krila
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Kona£ni korak jest izra£un koeﬁcijenta trenja u trodimenzionalnom strujanju, a ra£una
se prema sljede¢em izrazu:
Cf = FS · FF · FMa ·Q · Swet
Sref
· cf (3.5)
gdje su:
• FS koeﬁcijent prelaska iz dvodimenzionalno u trodimenzionalno strujanje, a koji
se za krilo kao nosivu povr²inu ra£una prema sljede¢em izrazu:
FS = (cosλt)
0.28 (3.6)
gdje je:
 λt strijela geometrijskog mjesta maksimalnih debljina proﬁla
• FF koeﬁcijent oblika a koji se za krilo kao nosivu povr²inu ra£una prema sljede¢em
izrazu:
FF =
(
1 +
0.6t
xt
+ 100 · t4
)
(3.7)
gdje su:
 t maksimalna relativna debljina krila (nosive povr²ine)
 xt relativna apscisa maksimalne relativne debljine krila (nosive povr²ine)
• FMa koeﬁcijent stla£ivosti, a koji se neovisno o tipu povr²ine (nose¢a, trup, ku¢i²te,
itd.) ra£una prema sljede¢em izrazu:
FMa =
1(
1 + 0.144 ·Ma2)0.65 (3.8)
gdje je:
 Ma Machov broj
Budu¢i da su brzine leta jako male, time je i Machov broj jako mali, njegov utjecaj
je u potpunosti bezna£ajan, i iz tog razloga se utjecaj stla£ivosti u svim daljnjim
prora£unima u potpunosti zanemaruje to jest FMa = 1
• Q koeﬁcijent utjecaja meudjelova koji se za klasi£ne kombinacije nose¢a povr²ina
tijela uzima Q = 1
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• Swet kva²ena povr²ina krila (odnosno djela za koji se ra£una Cf )
• Sref referentna povr²ina za cijelu letjelicu, Izraz 2.2 Poglavlje 2.7.
• cf ve¢ spomenuti koeﬁcijent trenja u dvodimenzionalnom strujanju koji se ra£una
prema izrazima od Izraz 3.2 do Izraz 3.4 .
Imaju¢i na umu pojednostavljenu geometriju krila prema Poglavlju 2.1.1., za brzine
strujanja V od 1 do 30 [m/s], te za to£ke tranzicije lt od 0.1 c do 0.9 c dobiju se rezultati
koeﬁcijenta trenja krila Cf prema Slici 3.2.
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Slika 3.1: Nulti otpor (otpor trenja) za krilo letjelice
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3.1.2. Nulti otpor horizontalnog stabilizatora
Postupak ra£unanja nultog otpora horizontalnog stabilizatora u potpunosti je isti kao i
postupak ra£unanja nultog otpora krila, Poglavlje 3.1.1..
Imaju¢i na umu pojednostavljenu geometriju horizontalnog stabilizatora prema Poglav-
lju 2.2.1., za brzine strujanja V od 1 do 30 [m/s], te za to£ke tranzicije lt od 0.1 c do 0.9
c dobiju se rezultati koeﬁcijenta trenja horizontalnog stabilizatora Cf prema Slici 3.2.
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Nulti otpor CDf horizontalnog repa za rezim laminarnog strujanja
Slika 3.2: Nulti otpor (otpor trenja) za horizontalni stabilizator letjelice
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3.1.3. Nulti otpor vertikalnog stabilizatora
Postupak ra£unanja nultog otpora vertikalnog stabilizatora u potpunosti je isti kao i
postupak ra£unanja nultog otpora krila, Poglavlje 3.1.1..
Imaju¢i na umu pojednostavljenu geometriju vertikalnog stabilizatora prema Poglav-
lju 2.3.1., za brzine strujanja V od 1 do 30 [m/s], te za to£ke tranzicije lt od 0.1 c do 0.9
c dobiju se rezultati koeﬁcijenta trenja vertikalnog stabilizatora Cf prema Slici 3.3.
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Slika 3.3: Nulti otpor (otpor trenja) za vertikalni stabilizator letjelice
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3.1.4. Nulti otpor teretne kutije
Postupak ra£unanja nultog otpora teretne kutije gotovo u potpunosti je isti kao i postu-
pak ra£unanja nultog otpora krila, prema Poglavlju 3.1.1.. Postupak se razlikuje samo
u druga£ijem iznosu koeﬁcijenta meuutjecaja dijelova Q koji za teretnu kutiju iznosi:
Q = 1.5, (3.9)
te druga£ijim izrazima za koeﬁcijente FS · FF , £iji se umnoºak zamjenjuje sljede¢im
izrazom:
FS · FF = 1 + 0.35
f
(3.10)
gdje je:
• f vitkost tijela a ra£una se kako koli£nik stvarne duljine tijela i ﬁktivnog promjera
tijela.
Imaju¢i na umu pojednostavljenu geometriju teretne kutije prema Poglavlju 2.4.1., za
brzine strujanja V od 1 do 30 [m/s], te za to£ke tranzicije lt od 0.1 c do 0.9 c dobiju se
rezultati koeﬁcijenta trenja teretne kutije Cf prema Slici 3.4.
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Slika 3.4: Nulti otpor (otpor trenja) za teretnu kutiju letjelice
3.1.5. Nulti otpor trupa
Postupak ra£unanja nultog otpora trupa letjelice gotovo u potpunosti je isti kao i postu-
pak ra£unanja nultog otpora krila, prema Poglavlju 3.1.1.. Postupak se razlikuje samo u
druga£ijim izrazima za koeﬁcijente FS ·FF , £iji se umnoºak zamjenjuje sljede¢im izrazom:
FS · FF = 1 + 60
f 3
+
f
400
(3.11)
gdje je:
• f vitkost tijela a ra£una se kako koli£nik stvarne duljine tijela i ﬁktivnog promjera
tijela.
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Imaju¢i na umu pojednostavljenu geometriju trupa letjelice prema Poglavlju 2.5.1., za
brzine strujanja V od 1 do 30 [m/s], te za to£ke tranzicije lt od 0.1 c do 0.9 c dobiju se
rezultati koeﬁcijenta trenja trupa letjelice Cf prema Slici 3.5.
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Slika 3.5: Nulti otpor (otpor trenja) za trup letjelice
3.1.6. Nulti otpor kota£a
Prema literaturi [1] nulti otpor to jest otpor trenja kota£a ra£una se prema sljede¢em
izrazu:
∆CD = k
Sfront
Sref
(3.12)
gdje su:
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• k koeﬁcijent koji je obi£no poznat za tipizirane oblike i prema literaturi [1] za
kota£e s gumama iznosi k = 0.25
• Sfront silueta (dijela koji stvara dodatni otpor) gledano u pravcu aerodinami£ke
brzine.
• Sref referentna povr²ina za cijelu letjelicu, Izraz 2.2 Poglavlje 2.7.
Ukupni nulti otpor za tri kota£a na letjelici iznosi:
∆CD = 8.92 · 10−5 (3.13)
3.1.7. Ukupni nulti otpor
Zbrajanjem vrijednosti nultog otpora svih dijelova letjelice dobije se ukupni nulti otpor
(otpor trenja) letjelice, Slika 3.1.7..
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Nulti otpor CDf letjelice za rezime laminarnog, prijelaznog i turbulentnog strujanja
lt =0.1 c
lt =0.3 c
lt =0.5 c
lt =0.7 c
lt =0.9 c
Slika 3.6: Nulti otpor (otpor trenja) cijele letjelice
3.1.8. Koji nulti otpor uzeti?
Zbog lak²eg izra£una za nulti otpor letjelice CD0 pretpostaviti ¢e se konstantna vrijednost
nultog otpora. U svrhu bolje ilustracije vaºnosti dobre procjene i utjecaja nultog uzgona
na performanse letjelice za analizu uzeti ¢e se dvije razli£ite vrijednosti nultog otpora.
To su:
• vrijednost nultog otpora za minimalnu brzinu leta (pribliºno 7 m/s), a njen iznos
je:
CD0 = 0.0459 (3.14)
• vrijednost nultog otpora za najnepovoljniji slu£aj to jest najve¢a vrijednost nultog
Poglavlje 3. Aerodinamika 40
otpora koja iznosi
CD0 = 0.1424 (3.15)
Te dvije vrijednosti su prikazane na dijagramu ukupnog nultog otpora letjelice Slika 3.7.
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Nulti otpor CDf letjelice za rezime laminarnog, prijelaznog i turbulentnog strujanja
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Slika 3.7: Nulti otpor cijele letjelice i dvije odabrane konstante nultog otpora letjelice
3.2. Analiza proﬁla S1223
Ve¢ je spomenuto da jedna od najvaºnijih karakteristika krila letjelice time i cijele letje-
lice jest proﬁl krila letjelice. Iz tog razloga potrebno je izvr²iti aerodinami£ku analizu
proﬁla krila letjelice. U poglavlju geometrije uvedena su odreena pojednostavljenja u
geometriji proﬁla krila letjelice.
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Modiﬁcirani S1223 proﬁl sa zakrilcem s procjepom Slika 2.1 krila letjelice HUSZ Tern
pojednostavljuje se s nemodiﬁciranim S1223 proﬁlom bez zakrilca s procijepom, Slika
2.6. Budu¢i da se ne razmatra utjecaj otklona zakrilca s procijepom na aerodinami£ke
koeﬁcijente a time i na performanse letjelice, uvoenje ovog pojednostavljenja je oprav-
dano, a time se i pojednostavljuje izra£un potrebnih aerodinami£kih koeﬁcijenata uzgona
i otpora.
Analiza ¢e se najprije provesti u programskom paketu xﬂr-u, a zatim ¢e uvesti odreene
aproksimacije zbog potrebe lak²eg daljnjeg izra£una kao i zbog zanemarivog utjecaja na
kona£ni rezultat.
3.2.1. Analiza proﬁla u xﬂr-u
U ovom poglavlju prikazati aerodinami£ki koeﬁcijenti nemodiﬁciranog S1223 proﬁla bez
zakrilca s procjepom dobiveni analizom u programskom paketu XFLR5 [2], odnosno
XFOIL [3]. Analiza je provedena za razli£ite brzine kao i razli£ite napadne kutove stru-
janja. Rezultati analize prikazani su na sljede¢im slikama.
Zbog potrebe lak²eg izra£una aerodinami£kih koeﬁcijenata uzgona i otpora zrakoplova,
a i zbog zanemarivog utjecaja na kona£ni rezultat, vrijednosti dobivene u xﬂr-u od Slike
3.8 do Slike 3.10 aproksimiraju se polinomom odgovaraju¢eg stupnja a dobiveni rezultati
prikazani su u poglavlju 3.2.2. .
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Slika 3.8: Koeﬁcijent sile uzgona nemodiﬁciranog S1223 proﬁla bez zakrilca s procjepom
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Slika 3.9: Koeﬁcijent sile otpora nemodiﬁciranog S1223 proﬁla bez zakrilca s procjepom
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Slika 3.10: Polara nemodiﬁciranog S1223 proﬁla bez zakrilca s procjepom
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3.2.2. Prikaz aproksimiranih aerodinami£kih koeﬁcijenata pro-
ﬁla
Kako je ve¢ spomenuto u Poglavlju 3.2.1. rezultati iz XFLR5 [2], odnosno XFOIL [3]
aproksimiraju se odgovaraju¢im polinomom.
Rezultati koeﬁcijenata sile uzgona dobivenih pomo¢u XFLR5-a sa Slike 3.8 aproksi-
miraju se polinomom prvog stupnja, a dobiveni rezultat je prikazan na Slici 3.11. Us-
poredba aproksimacije sa rezultatom iz XFLR5-a prikazana je na Slici 3.12. Ostali
rezultati dobiveni aproksimacijom prikazani su u Tablici 3.1.
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Slika 3.11: Rezultat aproksimacije koeﬁcijenta sile uzgona polinomom prvog stupnja
Polara proﬁla aproksimirana je polinomom drugog stupnja. Dobiveni koeﬁcijenti poli-
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Slika 3.12: Usporedba koeﬁcijenata sile uzgona proﬁla cl dobivenog aproksimacijom s
polinomom prvog stupnja (plavo) i dobivenog u xﬂr-u za briznu strujanja V = 28 [m/s]
(crveno)
Gradijent koeﬁcijenta sile uzgona proﬁla clα = 6.52
Koeﬁcijent uzgona nultog kuta proﬁla clα0 = 1.1131
Kut nultog uzgona proﬁla α0l = −9.73◦
Koeﬁcijent otpora nultog kuta proﬁla cdα0 = 0.0837
Koeﬁcijent minimalnog otpora proﬁla cdmin = 0.0114
Koeﬁcijent uzgona minimalnog otpora proﬁla cl,minD = 1.4
Maksimalni napdani kut proﬁla (prema xﬂr-r) αfmax = 14◦
Tablica 3.1: Podaci proﬁla dobiveni aproksimacijom podataka iz xﬂr-a
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noma to jest polare proﬁla su:
cd = 0.08371− 0.1018 · cl + 0.0358 · c2l (3.16)
Rezultat aproksimacije polare proﬁla prikazan je u Tablici 3.1 i na Slici 3.13.
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Slika 3.13: Aproksimacija rezultata iz xﬂr-a polinomom drugog stupnja za razli£ite
brzine strujanja i opseg napadnih kutova od α = −4 : +16◦
3.3. Aerodinami£ki koeﬁcijenti krila
Prora£un koeﬁcijenata krila izvodi se prema literaturi [1]. A postupak je sljede¢i:
Potrebno je izra£unati gradijent koeﬁcijenta sile uzgona krila CLαw i to prema sljede¢em
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izrazu:
CLαw =
2pi
2 +
√
4 +
(
2piAeffec
clα
)2(
1 + tan
2λt
1−Ma2
) · Aeffec, (3.17)
gdje su:
• Aeffec efektivna vitkost krila, a za krilo s zavr²ecima se ra£una prema sljede¢em
izrazu:
Aeffec = A
(
1 + 1.9
h
b
)
(3.18)
gdje su:
 A vitkost krila
 h visina zavr²etka krila
 b raspon krila
imaju¢i na umu geometriju krila Poglavlje 2.1. iznosi:
Aeffec = 1.2596 · A (3.19)
• λt strijela geometrijskog mjesta najve¢e debljine, Poglavlje 2.1.1.
• clα gradijent koeﬁcijenta sile uzgona proﬁla, Tablica 3.1.
• Ma Machov broj koji se zbog male brzine leta, to jest bezna£ajnog utjecaja u
potpunosti zanemaruje, to jest: Ma = 0
Prema navedenim podacima i geometriji krila prema Poglavlju 2.1. gradijent koeﬁcijenta
sile uzgona krila letjelice CLαw iznosi:
CLαw = 5.34 (3.20)
Procjena Oswaldova koeﬁcijenta za trapezno krilo bez strijele izvodi se prema jednadºbi:
e = 1.78
(
1− 0.045 · A0.68effec
)− 0.64 (3.21)
Za krilo s geometrijom prema Poglavlju 2.1. iznosi:
e = 0.7469 (3.22)
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Uz procijenjeni Oswaldov koeﬁcijent K se ra£una prema:
K =
1
epiAeffec
(3.23)
gdje je: Za krilo s geometrijom prema Poglavlju 2.1. iznosi:
K = 0.0411 (3.24)
Budu¢i da prema Poglavlju 2.1. geometrija krila letjelice jest ravno krilo bez kuta
dihedrala vanjskih segmenata i bez strijele napadnog ruba, moºe se pretpostaviti da je
kut nultog uzgona krila jednak kutu nultog uzgona proﬁla, to jest:
α0Lw = α0l (3.25)
prema tome i prema Tablici 3.1 iznosi:
α0Lw = −9.73◦ (3.26)
3.3.1. Normalna sila kombinacije krilo - trup letjelice
Izra£un normalne sile kombinacije krilo-trup izvodi se prema sljede¢em postupku:
Omjer ekvivalentnog promjera trupa i raspona krila d ra£una se prema sljede¢em izrazu:
d =
de
b
= 0.0121 (3.27)
gdje su:
• de ekvivalentni promjer trupa prema Izrazu 2.1 Poglavlje 2.5.1.
• b raspon krila prema geometriji krila Tablica 2.1
Koeﬁcijent interferencije izmeu krila i trupa zbog napadnog kuta krila KBW se ra£una
prema sljede¢em izrazu:
KBW = 1 + 3 · d− λ · d ·
(
1− d) = 1.0244 (3.28)
gdje je:
• λ suºenje krila prema geometriji krila Tablica 2.1
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Koeﬁcijent interferencije izmeu krila i trupa zbog postavnog kuta krila kBW ra£una se
prema sljede¢em izrazu:
kBW =
(
1 + 0.41d
1 + d
)2
·KBW = 1.01 (3.29)
Ekvivalentni napadni kut krila kombinacije krilo-trup αef ra£una se prema sljede¢em
izrazu:
αef = KBWα + kBW · (iw − α0L) (3.30)
gdje su:
• α napadni kut krila
• iw postavni kut krila prema geometriji krila Tablica 2.1
Prema gore izra£unatim podacima dobivamo:
αef = 1.02α + 0.14 (3.31)
Normalna sila kombinacije krilo-trup ra£una se prema:
(CN)BW = (CNα)W
Swet
Sref
αef (3.32)
• (CNα)W = CLαw gradijent koeﬁcijenta sile uzgona krila prema Izrazu 3.17 i Izrazu
3.20 Poglavlje 3.3.
• Sw povr²ina krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
• Sref referentna povr²ina letjelice 2.2
Prema gore izra£unatom ekvivalentnom napadnom kutu krila kombinacije dobivamo:
(CN)BW = 5.48α + 0.72 (3.33)
3.4. Aerodinami£ki koeﬁcijenti horizontalnog stabili-
zatora
Prora£un aerodinami£kih koeﬁcijenata horizontalnog stabilizatora izvodi se prema [1].
S obzirom na proﬁl horizontalnog stabilizatora NACA 0009 Poglavlje 2.2. prema nave-
denoj literaturi gradijent koeﬁcijenta sile uzgona proﬁla NACA 0009 clα iznosi:
clαh = 6.09 (3.34)
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Prema spomenutoj literaturi, imaju¢i na umu pojednostavljenu geometriju horizontal-
nog stabilizatora Poglavlje 2.2., Gradijent koeﬁcijenta sile uzgona horizontalnog stabili-
zatora CLαh ra£una se prema sljede¢em izrazu:
CLαh =
2pi
2 +
√
4 +
(
2piA
clα
)2(
1 + tan
2λt
1−Ma2
) · A (3.35)
gdje su:
• A vitkost horizontalnog stabilizatora prema Tablici 2.4 Poglavlje 2.1.1.
• λt strijela geometrijskog mjesta najve¢e debljine prema Tablici 2.3 Poglavlje 2.1.1.
• clα gradijent koeﬁcijenta sile uzgona proﬁla, Izraz 3.34
• Ma Machov broj koji se zbog male brzine leta, to jest bezna£ajnog utjecaja u
potpunosti zanemaruje, to jest: Ma = 0
Prema navedenim podacima i pojednostavljenoj geometriji horizontalnog stabilizatora
Poglavlje 2.1.1. gradijent koeﬁcijenta sile uzgona horizontalnog stabilizatora CLαh iznosi:
CLαh = 4.03 (3.36)
3.4.1. Savijanje struje
Izra£un povijanja struje izvodi se prema sljede¢em postupku:
KA =
1
A
− 1
1 + A1.7
= 0.078 (3.37)
gdje je:
• A vitkost krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
Kλ =
10− 3λ
7
= 1 (3.38)
gdje su:
• λ suºenje krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
Udaljenost mjesta jedne £etvrtine tetive horizontalnog stabilizatora od vrha propelera
lch ra£una se prema:
lch = l0h +
ch
4
= 1.9337 (3.39)
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• l0h udaljenost horizontalnog stabilizatora od vrha propelera prema Tablici 2.3 Po-
glavlje 2.2.
• ch tetiva horizontalnog stabilizatora prema Tablici 2.3 Poglavlje 2.2.
Udaljenost mjesta jedne £etvrtine tetive krila od vrha propelera lcw ra£una se prema:
lcw = lA +
cA
4
= 0.5875 (3.40)
gdje su:
• lA udaljenost aerodinami£ke tetive krila od vrha propelera prema Tablici 2.1 Po-
glavlje 2.1.
• cA aerodinami£ka tetiva krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
KH =
1− h
b
3
√
lch−lcw
b/2
= 1.3423 (3.41)
gdje su:
• h visinska udaljenost horizontalnog stabilizatora od krila prema Tablici 2.3 Po-
glavlje 2.2.
• b raspon krila prema Tablici 2.1 Poglavlje 2.1.
Kut strijele vezanog vrtloga za ravno krilo iznosi:
λ1/4 = 0
◦ (3.42)
Prema gore izra£unatim podacima gradijent kuta povijanja struje dε
dα
iznosi:
dε
dα
= 4.44 ·
(
KA ·Kλ ·KH ·
√
cosλ1/4
)1.19
= 0.30 (3.43)
3.4.2. Normalna sila kombinacije horizontalni stabilizator - trup
Normalna sila kombinacije horizontalni stabilizator - trup ra£una se prema sljede¢em
postupku:
Napadni kut na horizontalnom stabilizatoru ra£una se prema:
αh = α− dε
dα
αef (3.44)
gdje su:
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• α napadni kut krila
• dε
dα
gradijent kuta povijanja struje prema Izrazu 3.43 Poglavlje 3.4.1.
• αef ekvivalentni kut krila prema Izrazu 3.30 i Izrazu 3.31 Poglavlje 3.3.1.
I prema izra£unatim podacima iznosi:
αh = −0.31 · α−−0.04 (3.45)
Omjer ekvivalentnog promjera trupa i raspona horizontalnog stabilizatora iznosi:
d =
de
b
= 0.0438 (3.46)
gdje su:
• de ekvivalentni promjer trupa prema Izrazu 2.1 Poglavlje 2.5.1.
• b raspon horizontalnog stabilizatora prema Tablici 2.3 Poglavlje 2.2.
Koeﬁcijent interferencije kombinacije horizontalni stabilizator - trup zbog napadnog kuta
horizontalnog stabilizatora iznosi:
KBH = 1 + 3 · d− λ · d ·
(
1− d) = 1.0894 (3.47)
gdje je:
• λ suºenje horizontalnog stabilizatora koje za pojednostavljenu geometriju horizon-
talnog stabilizatora Poglavlje 2.2.1. iznosti λ = 0
Koeﬁcijent interferencije kombinacije horizontalni stabilizator - trup zbog postavnog
kuta horizontalnog stabilizatora iznosi:
kBH =
(
1 + 0.41d
1 + d
)2
·KBH = 1.0362 (3.48)
Normalna sila kombinacije horizontalni stabilizator - trup ra£una se prema:
(CN)hB =
Sh
Sref
[(CNα)hKBHαh + kBHih] (3.49)
• (CNα)h = CLαh gradijent koeﬁcijenta sile uzgona horizontalnog stabilizatora prema
Izrazu 3.35 i Izrazu 3.36 Poglavlje 3.4.
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• ih postavni kut horizontalnog stabilizatora prema Tablici 2.3 Poglavlje 2.2.
• Sh povr²ina horizontalnog stabilizatora prema Tablici 2.3 Poglavlje 2.2.
• Sref referentna povr²ina letjelice 2.2
Prema gore izra£unatim podacima iznosi:
(CN)hB = 0.62α− 0.02 (3.50)
3.5. Otpor i normalna sila letjelice
Normalna sila letjelice CN jednaka je zbroju normalne sile kombinacije krilo - trup
letjelice (CN)BW Poglavlje 3.3.1. i normalne sile kombinacije horizontalni stabilizator
- trup letjelice (CN)hB Poglavlje 3.4.2.. Normalna sila trupa se zanemaruje iz razloga
tankog trupa i zanemarivog iznosa sile trupa.
CN = (CN)BW + (CN)hB = (3.51)
5.48α + 0.72 + 0.62α− 0.02 = (3.52)
CN = 6.09α + 0.71 (3.53)
Budu¢i da tema ovog rada nije utjecaj oblika polare na aerodinami£ke koeﬁcijente a
time i na performanse letjelice, zbog potrebe lak²eg prora£una potrebnih aerodinami£kih
koeﬁcijenata letjelice pretpostavit ¢e se da s obzirom na jako zakrivljeni proﬁl S1223 ipak
vrijedi simetri£ni oblik polare Slika 3.14 prema sljede¢em izrazu:
CD = CD0 +K · C2N (3.54)
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Slika 3.14: Polara (simetri£na) letjelice
3.6. Maksimalni koeﬁcijent sile uzgona
Za izra£un maksimalnog koeﬁcijenta sile uzgona uzimaju¢i u obzir da je krilo letjelice
HUSZ Tern ravno i da nema strijelu napadnog ruba (λLE = 0) pretpostaviti ¢e se da
je maksimalni napadni kut krila letjelice αwmaks jednak maksimalnom napadnom kutu
proﬁla krila αfmaks . Prema re£enom i prema Tablici 3.1:
αwmaks = αfmaks = 14
◦ (3.55)
Maksimalni koeﬁcijent sile uzgona CLmaks za maksimalni napadni kut krila αwmaks = 14◦
iznosi:
CLmax = 6.09αwmaks + 0.71 = 2.2 (3.56)
4 Pogon
Prema praviliniku ACC [4] natjecanja pogon letjelice HUSZ Tern je deﬁniran preko
motora i propelera.
4.1. Motor
Pogonski motor jest nemodiﬁcirani AXI Gold 2826/10, i zrakoplov se smije pogoniti
samo s jednim motorom.
4.2. Propeler
Pogonski propeler jest nemodiﬁcirani APC 13x7 inches Sport
Prijenosi omjer izmeu motora i propelera mora biti 1:1.
4.3. Analiza pogona
Zbog nedovoljno informacija o motoru, propeleru, sloºene i dugotrajne analize prope-
lera i nedostatka vremena, prilikom projektiranja letjelice HUSZ Tern odlu£eno je da se
pogon eksperimentano ispita. Odlu£eno je da se za rali£ite brzine leta mjeri sila potiska
pogona za maksimalnu snagu pogona. Dobiveni rezultati prikazani su na Slici 4.1.
Nakon eksperimentalnog mjerenja napravila je se aproksimacija dobivenih podataka.
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Dobiveni podaci aproksimirani su polinomom prvog stupnja to jest pravcem. Tom aprok-
simacijom dobivena je ovisnost potisne sile pogona T o brzini leta V . Slika 4.1 i Izraz 4.1.
T = −0.5 · V + 25 (4.1)
gdje su:
• T sila potiska pogona izraºena u [N]
• V brzina leta izraºena u [m/s]
Budu¢i da nije bilo mogu¢nosti da se eksperimentalno mjerenje izvodi na razli£itim
visinama, to jest pri razli£itim gusto¢ama zraka, i zbog nedovoljno infomacija o motoru
i propeleru, u potpunosti se zanemaruje ovisnost potiska o gusto¢i zraka. Analiza pogona
letjelice moºe se prona¢i u [5].
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Slika 4.1: Karakteristike pogona letjelice HUSZ Tern (eksperimentalno isptivanje i
aproksimacija)
5 Performanse letjelice
HUSZ Tern
Pod pojmom performanse letjelica podrazumijevamo neke op¢enite karakteristike leta u
uvjetima zadane energije letjelice kao ²to su na primjer daljina do koje moºe zrakoplov
letjeti, vrijeme koje moºe zrakoplov provesti u zraku, maksimalna zakrivljenost putanje,
optimalna brzina letjelice i najve¢a brzina penjanja i drugo. Prema tekstu zavr²nog
zadatka u ovom poglavlju prikazati ¢e se sljede¢e performanse letjelice HUSZ Tern:
• Ovojnica letjelice za razli£ite uvjete leta
• Potrebni potisak za razli£ite uvjete leta
• Horizontalni let
• Horizontalni zaokret
• Penjanje
• Jedrenje
Prora£un performansi letjelice HUSZ Tern izvesti ¢e se prema literaturi [1], koriste¢i
aerodinami£ke koeﬁcijente dobivene u Poglavlju 3..
5.1. Ovojnica letjelice
Najzanimljivije informacije kod ovojnice zrakoplova su odreivanje:
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• Vmin minimalne brzine horizontalnog leta ovisno o visini leta h
• Vstall brzinu sloma uzgona ovisno o visini leta h
• Vmax maksimalne brzine horizontalnog leta ovisno o visini leta h
Horizontalni let mogu¢ je samo kada je raspoloºivi potisak (sila) ve¢a ili jednaka od
potrebnog potiska (sile), to jest:
Ta ≥ Tr = D (5.1)
gdje su:
• Ta raspoloºivi potisak
• Tr potrebni potisak (koji je jednak sili otpora D)
I raspoloºivi potisak Ta i potrebni potisak Tr ovisni su o gusto¢i okolnog zraka ρ. Prema
tome najmanja, najve¢a te brzina sloma uzgona biti ¢e razli£ite za razne visine leta, jer
su tlak a time i gusto¢a okolnog zraka razli£iti.
Budu¢i da je prema Poglavlju 4. zanemarena ovisnost raspoloºivog potiska Ta o gusto¢i
zraka, sama razlika najmanje, najve¢e te brzine sloma uzgona biti ¢e manja nego u
slu£aju kada se u obzir uzme i ovisnost raspoloºivog potiska Ta o gusto¢i okolnog zraka
ρ.
Napravljeno je vi²e analiza ovojnice leta ovisno o masi letjelice kao i o nultom otporu
letjelice.
Rezultat analize ovojnice leta za dvije mase letjelice (m=4kg i m=12 kg) pri koeﬁcijentu
nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 prikazan je na Slici 5.1
Rezultat analize ovojnice leta za masu letjelice m=12kg i dva razli£ita koeﬁcijenta nultog
otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424 prikazan je na Slici 5.2
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Slika 5.1: Ovojnica leta za dvije mase letjelice (m=4 kg i m=12kg) pri CD0 = 0.0459
Poglavlje 5. Performanse letjelice HUSZ Tern 62
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
0
200
400
600
800
1000
1200
1400
1600
1800
2000
Brzina leta V [m/s]
V
is
in
a
le
ta
h
[m
]
Ovojnica zrakoplova za m=12kg
VminCD0 = 0.0459
VstallCD0 = 0.0459
VmaxCD0 = 0.0459
VminCD0 = 0.1424
VstallCD0 = 0.1424
VmaxCD0 = 0.1424
Slika 5.2: Ovojnica leta za dva koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 =
0.1424 i masu letjelice m=12kg
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5.2. Potrebni potisak
Horizontalni let mogu¢ je samo kada je raspoloºivi potisak (sila) ve¢i ili jednak od
potrebnog potiska (sile), to jest:
Ta ≥ Tr = D (5.2)
gdje su:
• Ta raspoloºivi potisak
• Tr potrebni potisak (koji je jednak sili otpora D)
Prema tome, napravljeno je vi²e analiza potrebnog potiska ovisno o masi letjelice kao i
nultom otporu letjelice.
Rezultat analize potrebnog potiska Tr za razli£ite uvjete leta, masu letjelice m=8kg i
koeﬁcijent nultog otpora letjelice CD0 = 0.049 prikazan je na Slici 5.3 .
Rezultat analize potrebnog potiska Tr za razli£ite uvjete leta, koeﬁcijent nultog otpora
letjelice CD0 = 0.049 i dvije razli£ite mase letjelice m=8kg i m=10kg prikazan je na Slici
5.4 .
Rezultat analize potrebnog potiska Tr za razli£ite uvjete leta, masu letjelice m=8kg i
dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.049 i CD0 = 0.1424 prikazan je
na Slici 5.5 .
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Slika 5.3: Potrebni i raspoloºivi potisak za razli£ite uvjete leta, koeﬁcijent nutlog uzgona
CD0 = 0.0459 i masu letjelice m=8kg
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Slika 5.4: Potrebni i raspoloºivi potisak za razli£ite uvjete leta, koeﬁcijent nutlog uzgona
CD0 = 0.0459 i dvije razli£ite mase letjelice (m=8kg i m=10kg)
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Slika 5.5: Potrebni i raspoloºivi potisak za razli£ite uvjete leta, masu letjelice m=8kg i
dva razli£ita koeﬁcijenta nultog uzgona CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
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5.3. Horizontalni let
U analizi horizontalnog leta najzanimljivija informacija jest ovisnost maksimalne brzine
horizontalnog leta Vmaks o masi letjelice m i o koeﬁcijentu nultog uzgona CD0.
Ako naemo sjeci²ta linija potrebnog potiska Ta i raspoloºivog potiska Tr za razli£ite
mase m letjelice pri napadnom kutu γ = 0◦ Slika 5.4 dobivamo ovisnost maksimalne
brzine horizontalnog leta Vmaks o masi letjelice.
Rezultat te analize za razli£ite mase letjelice m i koeﬁcijente nultog otpora CD0 prikazan
je na Slici 5.6.
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Slika 5.6: Maksimalna brzina horizontanog leta ovisno o masi letjelice m za dva razli£ita
koeﬁcijenta nultog otpora CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
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5.4. Horizontalni zaokret
U analizi horizontalnog zaokreta najzanimljivije informacije koje nas zanimajui su:
• ovisnost kutne brzine zaokreta o maksimalnom optere¢enju konstrukcije χ˙s
• ovisnost kutne brzine zaokreta o maksimalnom koeﬁcijentu uzgona χ˙CLmax
• ovisnost kutne brzine zaokreta o raspoloºivom optere¢enju χ˙
Za maksimalno optere¢enje konstrukcije odabrana je vrijednost ns = 5.
Prema Poglavlj 3. koeﬁcijent polare krila K i maksimalni uzgon CLmaks iznose:
• K=0.0411
• CLmax = 2.2
Analiza horizontalnog zaokreta za masu letjelice m=8kg i za koeﬁcijent nultog otpora
CD0 = 0.0459 prikazana je na Slici 5.7.
Analiza horizontalnog zaokreta za razli£ite mase letjelice i za koeﬁcijent nultog otpora
CD0 = 0.0459 prikazana je na Slici 5.8.
Analiza horizontalnog zaokreta za dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora CD0 = 0.0459
i CD0 = 0.1424 i za masu letjelice m=8kg prikazana je na Slici 5.9.
Analiza horizontalnog zaokreta za razli£ite mase letjelice i za dva razli£ita koeﬁcijenta
nultog otpora CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424 prikazana je na Slici 5.10.
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Slika 5.7: Horizontalni zaokret za masu letjelice m=8kg i koeﬁcijent nultog otpora CD0 =
0.0459
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Slika 5.8: Horizontalni zaokret za razli£ite mase letjelice i koeﬁcijent nultog otpora
CD0 = 0.0459
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Slika 5.9: Horizontalni zaokret za masu letjelice m=8kg i za dva razli£ita koeﬁcijenta
nultog otpora CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
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Slika 5.10: Horizontalni zaokret za razli£ite mase letjelice i za dva razli£ita koeﬁcijenta
nultog otpora CD0 = 0.0459 (to£kaste linije) CD0 = 0.1424 (pune linije)
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5.5. Penjanje
5.5.1. Izra£un najve¢eg kuta penjanja
Ako prema Slici 5.3 Poglavlje 5.2. za svaku brzinu leta V pronaemo sjeci²te linije
raspoloºivog potiska Ta s linijom potrebnog potiska Tr dobivamo ovisnost maksimalnog
napadnog kuta γmaks o brzini horizontalnog leta V .
Za masu letjelice m=8kg i koeﬁcijent nultog otpora CD0 = 0.0459 ta ovisnost prikazana
je na Slici 5.11.
Za razli£ite mase letjelice i koeﬁcijent nultog otpora CD0 = 0.0459 ta ovisnost prikazana
je na Slici 5.12.
Za razli£ite mase letjelice i dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora CD0 = 0.0459 i
CD0 = 0.1424 ta ovisnost prikazana je na Slici 5.13.
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Slika 5.11: Maksimalni napadni kut ovisno o brzini leta za masu letjelice m=8kg i
koeﬁcijent nultog otpora CD0 = 0.0459
Poglavlje 5. Performanse letjelice HUSZ Tern 75
5 10 15 20 25 30
0
5
10
15
20
25
30
Brzina leta V [m/s]
γ
m
a
x
[◦
]
m =4kg
m =6kg
m =8kg
m =10kg
m =12kg
Slika 5.12: Maksimalni napadni kut ovisno o brzini leta za razli£ite mase letjelice i
koeﬁcijent nultog otpora CD0 = 0.0459
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Slika 5.13: Maksimalni napadni kut ovisno o brzini leta za razli£ite mase letjelice i dva
razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora CD0 = 0.0459 (isprekidane linije) i CD0 = 0.1424
(pune linije)
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5.5.2. Najve¢i kut penjanja (najkra¢i put penjanja)
Ako prema Slici 5.13 za razli£ite mase letjelice m i za dva razli£ita koeﬁcijenta nultog
otpora CD0 letjelice pronaemo maksimalne vrijednosti kuta penjanja γmaks dobijemo
ovisnost najve¢eg kuta penjanja o masi letjelice m i o koeﬁcijentu nultog otpora CD0
letjelice.
Ta ovisnost se zove reºim najve¢eg kuta penjanja, odnosno reºim najkra¢eg puta
penjanja.
Ta ovisnost prikazana je na Slici 5.14.
Ako za svaku to£ku sa Slike 5.14 izra£unamo brzinu horizontalnog leta dobivamo ovis-
nost brzine leta V o masi letjelice m i koeﬁcijentu nultog otpora letjelice CD0 za reºim
najve¢eg kuta penjanja.
Ta ovisnost prikazana je na Slici 5.15.
Ako za svaku to£ku sa Slike 5.14 izra£unamo brzinu vertikalnog leta to jest brzinu
penjanja dobivamo ovisnost brzine penjanja Vv o masi letjelice m i koeﬁcijentu nultog
otpora letjelice CD0 za reºim najve¢eg kuta penjanja.
Ta ovisnost prikazana je na Slici 5.16.
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Slika 5.14: Najve¢i kut penjanja ovisno o masi letjelice i koeﬁcijentu nultog otpora
letjelice
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Slika 5.15: Brzina leta za reºim najve¢eg kuta penjanja ovisno o masi letjelice i koeﬁci-
jentu nultog otpora letjelice
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Slika 5.16: Brzina penjanja za reºim najve¢eg kuta penjanja ovisno o masi letjelice i
koeﬁcijentu nultog otpora letjelice
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5.5.3. Izra£un najve¢e brzina penjanja (najbrºe vrijeme penja-
nja)
Ako prema Slici 5.3 Poglavlje 5.2. za svaku brzinu leta V pronaemo sjeci²te linije
raspoloºivog potiska Ta s linijom potrebnog potiska Tr dobivamo ovisnost maksimalnog
napadnog kuta γmaks o brzini horizontalnog leta V . Ako brzinu leta V pomnoºimo sa
sinusom dobivenog maksimalnog kuta γmaks to jest:
Vv = V · sin(γmaks) (5.3)
dobivamo maksimalnu brzinu penjanja Vv ovisno o brzini leta V .
Za masu letjelice m=8kg i koeﬁcijent nultog otpora CD0 = 0.0459 ta ovisnost prikazana
je na Slici 5.17.
Za razli£ite mase letjelice i koeﬁcijent nultog otpora CD0 = 0.0459 ta ovisnost prikazana
je na Slici 5.18.
Za razli£ite mase letjelice i dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora CD0 = 0.0459 i
CD0 = 0.1424 ta ovisnost prikazana je na Slici 5.19.
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Slika 5.17: Maksimalna brzina penjanja ovisno o brzini leta za masu letjelice m=8kg i
koeﬁcijent nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459
Poglavlje 5. Performanse letjelice HUSZ Tern 83
5 10 15 20 25 30
0
0.5
1
1.5
2
2.5
3
3.5
4
4.5
Brzina leta V [m/s]
B
rz
in
a
p
en
ja
n
ja
V
V
[m
/
s]
m =4kg
m =6kg
m =8kg
m =10kg
m =12kg
Slika 5.18: Maksimalna brzina penjanja ovisno o brzini leta za razli£ite mase letjelice i
koeﬁcijent nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459
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Slika 5.19: Maksimalna brzina penjanja ovisno o brzini leta za razli£ite mase letjelice
i dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 (isprekidane linije) i
CD0 = 0.1424 (pune linije)
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5.5.4. Najve¢a brzina penjanja (najmanje vrijeme penjanja)
Ako prema Slici 5.19 za razli£ite mase letjelice m i za dva razli£ita koeﬁcijenta nultog
otpora CD0 letjelice pronaemo maksimalne vrijednosti brzine penjanja Vv dobijemo
ovisnost najve¢e brzine penjanja o masi letjelice m i o koeﬁcijentu nultog otpora CD0
letjelice.
Ta ovisnost se zove reºim najve¢e brzine penjanja, odnosno reºim najmanjeg vre-
mena penjanja.
Ta ovisnost prikazana je na Slici 5.20.
Ako za svaku to£ku sa Slike 5.20 izra£unamo brzinu horizontalnog leta dobivamo ovis-
nost brzine leta V o masi letjelice m i koeﬁcijentu nultog otpora letjelice CD0 za reºim
najve¢e brzine penjanja.
Ta ovisnost prikazana je na Slici 5.21.
Ako za svaku to£ku sa Slike 5.20 izra£unamo kut penjanja γbrc dobivamo ovisnost kuta
penjanja γbrc o masi letjelice m i koeﬁcijentu nultog otpora letjelice CD0 za reºim najve¢e
brzine penjanja.
Ta ovisnost prikazana je na Slici 5.22.
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Slika 5.20: Najve¢a brzina penjanja ovisno o masi letjelice m za razli£ite koeﬁcijente
nultog otpora letjelice CD0
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Slika 5.21: Brzina leta za reºim najve¢e brzine penjanja ovisno o masi letjelice m za
razli£ite koeﬁcijente nultog otpora letjelice CD0
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Slika 5.22: Kut penjanja za reºim najve¢e brzine penjanja ovisno o masi letjelice m za
razli£ite koeﬁcijente nultog otpora letjelice CD0
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5.6. Spu²tanje i jedrenje
Kod spu²tanja letjelica postoje dva zanimljiva reºima spu²tanja a to su:
• spu²tanje s najmanjom brzinom i s najve¢im kutom |γ|
• spu²tanje s najve¢om duljinom spu²tanja to jest ²to manjim kutom |γ|
Vrijednosti kuta spu²tanja za ta dva reºima spu²tanja prikazane su u Tablici 5.1.
CD0 = 0.0459 CD0 = 0.1424
γmin[
◦] 4.96 8.69
γ[◦] 6.35 8.82
Tablica 5.1: Kut spu²tanja za dva reºima spu²tanja pri dva razli£ita koeﬁcijenta nultog
otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
Rezultati analize brzine spu²tanja za dva razli£ita reºima spu²tanja i za dva razli£ita
koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424 prikazani su na sljede¢im
dijagramima, sa opisom prikaza ispod svakog dijagrama:
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Slika 5.23: Brzina leta za reºim najmanje brzine spu²tanja ovisno o masi letjelice m za
dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
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Slika 5.24: Brzina spu²tanja za reºim najmanje brzine spu²tanja ovisno o masi letjelice
m za dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
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Slika 5.25: Brzina leta za reºim najve¢e duljine spu²tanja ovisno o masi letjelice m za
dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
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Slika 5.26: Brzina spu²tanja za reºim najve¢e duljine spu²tanja ovisno o masi letjelice
za dva razli£ita koeﬁcijenta nultog otpora letjelice CD0 = 0.0459 i CD0 = 0.1424
6 Zaklju£ak
U ovom radu pobliºe je prikazana analiza geometrije, aerodinamike, pogona i perfor-
mansi bespilotne letjelice HUSZ Tern. U svrhu olak²anja izvoenja analize uvedena su
odreena geometrijska i aerodinami£ka pojednostavljenja. Nakon geometrijske i aerodi-
nami£ke analize napravljena je analiza razli£itih performansi letjelice, za razli£ite uvjete
leta, koji su simulirani preko razli£itih masa letjelice kao i razli£itih koeﬁcijenata nultog
otpora letjelice.
Na temelju rezultata dobivenih analizom performansi moºe se zaklju£iti da masa le-
tjelice kao faktor preko kojeg su se simulirali razli£iti uvjeti leta letjelice, jest jako bitan
faktor koji u velikoj mjeri utje£e na performanse letjelice. Takoer ono ²to je jo² o£i-
tije jest utjecaj odabira nultog otpora letjelice na performanse letjelice. Iz dobivenih
rezultata moºe se uo£iti o vaºnosti pravilne procjene nultog uzgona letjelice, a posebno
u situacijama kada se i gdje se ºeli izvu¢i maksimum performansi letjelice.
Neke od smjernica za daljnji rad mogu biti analiza utjecaja otklona zakrilca s pro-
cjepom na performanse letjelice, kao i analiza utjecaja performansi letjelice za jo² ve¢e i
razli£ite raspoloºive snage letjelice. S obzirom na zakrivljenost proﬁla letjelice jedna od
zanimljivih analiza bila bi i utjecaj oblika polare na performanse letjelice.
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